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Re´sume´ :
Dans le cadre d’un projet interne d’ae´rodynamique d’Assystem France, les re´sultats obtenus avec la
bibliothe`que volumes finis OpenFOAM sont compare´s a` des donne´es expe´rimentales. L’accent est mis
sur la validation des mode`les de turbulence. Plusieurs cas sont investigue´s, du faiblement subsonique au
re´gime transsonique. Cette e´tude illustre la capacite´ d’OpenFOAM a` pre´dire les coefficients ae´rodynami-
ques (portance et traıˆne´e) de profils NACA ainsi que la physique de la couche limite, a` capturer des
sillages turbulents et a` retranscrire le comportement d’e´coulements compressibles.
Abstract :
In the case of an internal aerodynamic project of Assystem France, results obtained with the finite-
volumes library OpenFOAM are compared to experimental datas. The aim is to validate several turbu-
lence models. Plenty of cases are investigated from low subsonic to transonic flows. This study illustrates
the OpenFOAM’s capacity to predict the aerodynamic coefficients (lift and drag) of NACA profiles as
well as the physics of the boundary layer, to capture turbulent wakes and to model propertly compressible
flows.
Mots clefs : ae´rodynamique externe, OpenFOAM, turbulence, capture de
sillage, e´coulement transsonique
NB : cette e´tude est re´alise´e dans le cadre du Projet de Fin d’Etude (PFE) d’un e´le`ve inge´nieur qui a
de´bute´ le 9 fe´vrier 2015.
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Table des nomenclatures
c : longueur de corde du profil, [m].
µ : viscosite´ dynamique du fluide, [Pa.s].
ρ : masse volumique du fluide, [kg/m3].
ρ0 : masse volumique initiale du fluide, [kg/m3].
U = (u, v, w) : magnitude et composantes de la vitesse, [m/s].
U0 : vitesse initiale du fluide, [m/s].
c0 : vitesse du son dans l’air,
√
γp
ρ , [m/s].
γ : rapport des chaleurs spe´cifiques a` pression et a` volume constants, [-].
p : pression du fluide, [Pa].
p0 : pression atmosphe´rique, [Pa].
x : distance horizontale par rapport au profil, [m].
y : distance verticale par rapport au profil, [m].
y0 : ordonne´e sur le profil d’aile, [m].
τw : tenseur des contraintes a` la paroi, µ
(
∂u
∂y
)
y=0
, [Pa].
u∗ : vitesse a` la paroi,
√
τw
ρ , [m/s].
dy : taille de la premie`re maille a` la paroi, [m].
y+ : nombre adimensionnel repre´sentant la distance a` la paroi, u
∗dy
ν , [-].
ν : viscosite´ cine´matique du fluide, [m2/s].
νt : viscosite´ cine´matique turbulente du fluide, [m2/s].
β : ratio de la viscosite´ cine´matique turbulente et de la viscosite´ cine´matique, νtν , [-].
I : intensite´ turbulente, [%].
S : section de re´fe´rence, [m2].
CP : coefficient de pression sur le profil, 2(p−p0)ρ0U20S , [-].
CL : coefficient de portance, [-].
CD : coefficient de traıˆne´e, [-].
α : angle d’incidence par rapport a` l’horizontale, [°].
Ma : nombre de Mach, U0c0 , [-].
Re : nombre de Reynolds, U0cν , [-].
1 Introduction
L’e´coulement ge´ne´re´ par le rotor d’un he´licopte`re fait apparaıˆtre des phe´nome`nes physiques turbulents
complexes, qu’il convient de mode´liser avec soin afin de re´aliser des e´tudes avance´es en ae´rodynamique.
Citons par exemple les e´coulements visqueux et de´colle´s sur la pale reculante, le caracte`re transsonique
sur la pale avanc¸ante ou encore l’instationnarite´ de l’e´coulement [7]. Les outils nume´riques doivent eˆtre
valide´s au regard de ces difficulte´s. Dans ce cadre, la NASA met a` disposition de la communaute´ scienti-
fique un large panel de cas de validation de mode`les de turbulence. Dans cette e´tude, quatre cas sont com-
pare´s aux donne´es expe´rimentales [15, 22, 1, 10, 2] et nume´riques de la NASA (solveur CFL3D [16]).
Ces cas ont de´ja` permis la validation de nombreux solveurs d’ae´rodynamique tels que STAR-CCM+,
elsA, Fluent... Ne´anmoins, il apparaıˆt qu’aucune validation d’OpenFOAM n’a e´te´ faite sur ces exemples.
Dans un premier temps, le sillage turbulent engendre´ par l’e´coulement incompressible autour d’un profil
est mode´lise´ et l’accent est mis sur la validation des profils de vitesse. Une seconde e´tape se concentre
sur l’e´tude de la zone de recirculation se de´veloppant sur l’extrados d’un NACA 4412. Ensuite, une
e´tude de l’influence de l’angle d’incidence sur les coefficients ae´rodynamiques d’un profil syme´trique
permet de comparer la valeur de l’angle de de´crochage a` celle expe´rimentale. Pour finir, des calculs
d’e´coulements subsoniques et transsoniques valident les algorithmes compressibles d’OpenFOAM.
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2 Cas n°1 : mode´lisation de sillage turbulent
L’objectif est de mode´liser le sillage engendre´ par l’e´coulement autour d’un profil d’aile non syme´trique
d’incidence nulle et de valider plusieurs mode`les de turbulence tels qu’un mode`le a` une e´quation (Spalart-
Allmaras [21]) et deux mode`les a` deux e´quations (k−  [9] et k−ω SST [13]). Le profil a une longueur
de corde c e´gale a` 1 m. Les diffe´rentes valeurs expe´rimentales pre´sentes dans ce rapport sont tire´es des
travaux de Nakayama [15]. Le but est de mode´liser le sillage turbulent derrie`re le profil, de comparer
les re´sultats aux donne´es expe´rimentales et aux re´sultats nume´riques de la NASA. Ces re´sultats sont
obtenus graˆce au solveur CLF3D. Les simulations sont re´alise´es a` un nombre de Mach e´gal a` 0,088, un
nombre de Reynolds de 1,2 million (calcule´ par rapport a` la longueur de la corde c) et une tempe´rature
de 300 K. Dans la partie 2.1, les maillages et choix nume´riques sont de´taille´s. Les conditions aux li-
mites applique´es aux domaines de calculs sont pre´sente´es dans le paragraphe 2.2 et les re´sultats des
simulations sont analyse´s dans la partie 2.3.
2.1 Maillages et choix nume´riques
Cinq maillages structure´s sont teste´s avec des valeurs de y+ comprises entre 2,56 et 0,159. Rappelons
que y+ repre´sente le quotient u∗dy sur ν ou` u∗ est la vitesse a` la paroi, dy repre´sente la taille de la
premie`re maille et ν la viscosite´ cine´matique du fluide. La figure 1 pre´sente le maillage autour du profil
ainsi que le trace´ de la viscosite´ cine´matique turbulente νt. Notons que le maillage est plus raffine´ dans
le sillage du profil, ce qui permet de bien le capturer. Sur cette figure sont indique´es les deux zones
(repre´sente´es par les traits verticaux de couleur blanche) ou` les vitesses sont extraites et compare´es aux
donne´es expe´rimentales et CFD de la NASA.
Figure 1 – Maillage utilise´ et trace´ de νt dans le sillage du profil.
Le tableau 1 pre´sente le nombre d’e´le´ments qui discre´tise le profil (colonne 4) et le sillage (colonne 3).
Les valeurs des diffe´rents y+ sont e´galement indique´es dans la seconde colonne.
y+ Nombre d’e´le´ments dans le sillage Nombre d’e´le´ments sur le profil
Maillage 1 2,563 20 64
Maillage 2 1,154 40 128
Maillage 3 0,602 80 256
Maillage 4 0,261 160 512
Maillage 5 0,159 320 1024
Table 1 – Description des maillages utilise´s pour le cas de validation n°1.
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Pour comparer les mode`les de turbulence, une me´thode d’inte´gration RANS 1 de type SIMPLE 2 [17]
est utilise´e. Les effets instationnaires e´ventuellement pre´sents dans le sillage sont analyse´s au moyen
de la me´thode d’inte´gration PIMPLE, qui est la combinaison entre un algorithme de type PISO [8] et
SIMPLE puis compare´s aux calculs stationnaires. Un algorithme d’inte´gration en temps de type Euler
implicit a` l’ordre 1 est utilise´. Un sche´ma de discre´tisation spatiale d’ordre 2 de type de´centre´ amont est
choisi afin de re´aliser les bilans de flux aux interfaces du maillage. Le parame`tre β repre´sente le rapport
entre la viscosite´ cine´matique turbulente νt et la viscosite´ cine´matique ν et est initialise´ a` 5 dans ce
cas 3. L’intensite´ turbulente I est e´gale 0,2 %, dans le meˆme ordre de grandeur que celle utilise´e par la
NASA [1].
2.2 Conditions aux limites
Des conditions de type Riemann sont applique´es sur les bords exte´rieurs du domaine, c’est-a`-dire une
condition inlet (vitesse U fixe´e, ze´ro gradient en pression p) sur le bord gauche du maillage et une
condition de type outlet (ze´ro gradient pour U et pression p e´gale a` la pression atmosphe´rique p0) pour
le bord droit. Une condition de non re´flexion (vitesse nulle, ∂p/∂n = 0 ou` n est la normale au profil)
est applique´e sur le profil.
2.3 Analyse des re´sultats
Dans un premier temps, les valeurs du quotient entre la magnitude de la vitesse U et la vitesse initiale
du fluide U0 sont extraites imme´diatement derrie`re le profil en x/c e´gal a` 1,01 et plus loin dans le sillage
en x/c e´gal a` 2,19, ou` x repre´sente la distance horizontale par rapport au profil. Les figures 2 (a) et 2 (b)
repre´sentent respectivement le trace´ de y/c en fonction de U/U0 aux deux abscisses pre´ce´demment
explicite´es. Ici y repre´sente la distance verticale par rapport au profil. Sur ces figures, les mode`les de
turbulence cite´s pre´ce´demment sont compare´s aux donne´es disponibles.
La figure 2 (a) montre que les re´sultats obtenus avec OpenFOAM concordent avec les re´sultats expe´rimen-
taux et nume´riques. Imme´diatement derrie`re le profil, le trace´ de la vitesse normalise´e garde son ca-
racte`re syme´trique quel que soit le mode`le de turbulence employe´, en ade´quation avec les donne´es
expe´rimentales. Les mode`les qui approchent le mieux les re´sultats expe´rimentaux et nume´riques de
la NASA sont Spalart-Allmaras (rouge) et k − ω SST (vert). L’e´cart en valeur absolue entre ces der-
niers et ceux obtenus par CFD pour ces mode`les est infe´rieur a` 1 %. Un calcul URANS 4 est re´alise´
avec le mode`le k − ω SST (jaune). Les re´sultats sont compare´s une fois que les re´sidus des variables
conservatives (U , p, les grandeurs turbulentes k, , ω et νt) ont de´cru. Les courbes en stationnaire (vert)
et instationnaire (jaune, valeurs moyenne´es du calcul URANS) sont identiques. Il apparaıˆt ainsi que le
sillage est stationnaire imme´diatement derrie`re le profil.
La figure 2 (b) permet de voir que la vitesse minimale obtenue par la NASA est de´cale´e par rapport a`
la valeur expe´rimentale de 81 %. Les valeurs d’OpenFOAM concordent avec les valeurs de la NASA
avec un e´cart tre`s faible pour certains mode`les de turbulence. Spalart-Allmaras et k − ω SST donnent
les meilleurs re´sultats plus loin dans le sillage. Les re´sultats des calculs URANS sont identiques a` ceux
obtenus en stationnaire. De ce fait, le sillage derrie`re le profil est stationnaire.
1. Reynolds Average Navier-Stokes
2. Semi-Implicit Method for Pressure Linked Equations.
3. www.support.esi-cfd.com/esi-users/turb parameters
4. Unsteady RANS
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Figure 2 – Trace´s de y/c en fonction deU/U0 obtenus sous OpenFOAM, CFL3D et expe´rimentalement
pour diffe´rents mode`les de turbulence en x/c = 1, 01 (a) et x/c = 2, 19 (b).
Pour valider OpenFOAM, les coefficients de traıˆne´eCD et de portanceCL sont compare´s a` ceux obtenus
par la NASA au moyen de CFL3D. Le tableau 2 contient les valeurs des coefficients ae´rodynamiques
obtenues avec OpenFoam pour diffe´rents maillages et diffe´rents mode`les de turbulence ainsi que l’e´cart
entre ces valeurs et celles de la NASA. Notons que les valeurs de CFL3D ne sont disponibles que pour le
maillage ou` le y+ est e´gal a` 0,261 et sont ne´anmoins compare´es a` l’ensemble des re´sultats d’OpenFOAM.
Les couleurs pre´sentes dans le tableau permettent de classer les re´sultats en 3 cate´gories : en vert pour
un e´cart compris infe´rieur a` 5 % pour le CD et infe´rieur a` 2 % pour le CL, en orange un e´cart entre 5
et 20 % pour la traıˆne´e et entre 2 et 4 % pour la portance et enfin en rouge un e´cart au dessus de 20 %
pour le CD et au dessus de 4 % pour le CL. Pour Spalart-Allmaras, il apparaıˆt que l’e´cart diminue sur
les coefficients de portance et de traıˆne´e lorsque y+ de´croıˆt. Les e´carts au niveau du CL sont toujours
infe´rieurs a` 1 % quelque soit le maillage employe´. Le mode`le k−ω SST donne les meilleurs re´sultats pour
les coefficients ae´rodynamiques. En effet, pour les maillages avec des y+ e´gaux a` 0,261 et 0,159 l’e´cart
entre le coefficient de portance calcule´ et celui obtenu sous CFL3D est tre`s faible (proche de 1 %). Il y
a e´galement un e´cart relativement faible pour le CL. Ce mode`le permet d’obtenir de bons re´sultats pour
les deux coefficients. Les re´sultats obtenus en instationnaire montrent que les valeurs de ces coefficients
restent inchange´es par rapport aux re´sultats en stationnaire.
En conclusion, les re´sultats montrent que le sillage se de´veloppant derrie`re le profil est stationnaire. Le
mode`le k − ω SST permet d’obtenir de bons re´sultats sur les coefficients ae´rodynamiques ainsi que
pour les profils de vitesse dans le sillage. Spalart-Allmaras permet e´galement d’obtenir des re´sultats
satisfaisants au niveau du sillage derrie`re le profil ainsi que pour le coefficient de portance CL, quelque
soit le maillage. Cependant, l’e´cart au niveau du coefficient de traıˆne´e demeure supe´rieur a` 6,9%. Une
analyse similaire effectue´e au moyen du mode`le k −  n’a pas permis de retrouver l’ordre de grandeur
des re´sultats attendus et n’est en conse´quence pas pre´sente´e ici. Ces re´sultats attestent de la capacite´
d’OpenFOAM a` mode´liser des e´coulements de fluides incompressibles ainsi qu’a` capturer avec soin
des sillages turbulents. Cette validation est un premier pas de´montrant que la bibliothe`que OpenFOAM
est utilisable pour des applications de type acoustique/vibration [3] ou` les effets de sillage doivent eˆtre
correctement mode´lise´s.
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Mode`les de y+ CD CDCFL3D E´cart CL CLCFL3D E´cart
turbulence CD(%) CL(%)
Spalart-Allmaras 2,563 0,0139 37 0,1577 0,7
1,154 0,0146 13 0,1594 0,3
0,602 0,01083 7,1 0,1588 0,06
0,261 0,01082 0,01011 7 0,1584 0,1589 0,3
0,159 0,01081 6,9 0,1582 0,6
k − ω SST 2,563 0,0109 7,8 0,1512 3,9
1,154 0,00884 13 0,1720 9,3
0,602 0,00818 19 0,1547 1,7
0,261 0,0102 0,01011 0,9 0,1552 0,1574 1,4
URANS 0,261 0,0102 0,9 0,1552 1,4
0,159 0,0100 1,1 0,1528 2,9
Table 2 – Comparaison des coefficients de traıˆne´e et de portance obtenus avec OpenFOAM aux re´sultats
de CFL3D pour diffe´rents maillages et mode`les de turbulence (cas de validation n°1).
3 Cas n°2 : analyse de la zone de recirculation sur un profil NACA
4412
L’objectif ici est de mode´liser la zone de recirculation du fluide se de´veloppant sur l’extrados d’un profil
NACA 4412 soumis a` une incidence e´gale a` 13,87°. En effet, pour une incidence de cet ordre de gran-
deur, une zone de faible pression se de´veloppe cre´ant ainsi une zone de recirculation du fluide [12]. Les
diffe´rentes valeurs pre´sentes dans cet abstract sont tire´es des travaux expe´rimentaux de Wadcock [22].
La validation de ce cas se fait en comparant aux donne´es expe´rimentales et nume´riques les vitesses hori-
zontales et verticales ainsi que le coefficient de pressionCP . Les vitesses sont extraites selon des droites
normales au profil. A partir des re´sultats obtenus pour le cas de validation pre´ce´dent, les mode`les de
turbulence Spallart-Allmaras et k − ω SST sont utilise´s. En effet, d’apre`s le cas pre´ce´dent, ils donnent
de bons re´sultats pour les coefficients ae´rodynamiques ainsi que pour la mode´lisation le sillage tur-
bulent. Les simulations sont re´alise´es avec un nombre de Mach e´gal a` 0,09, un nombre de Reynolds
de 1,52 million (calcule´ par rapport a` la longueur de la corde c) et a` une tempe´rature de 297,8 K. Les
re´sultats de la NASA sont obtenus avec une intensite´ turbulente de 0,086 % alors que les simulations
sous OpenFOAM sont faites avec une intensite´ turbulente de 0,2 %. Comme pour le cas pre´ce´dent, plu-
sieurs maillages sont teste´s mais seuls les meilleurs re´sultats obtenus sur le plus fin (y+ e´gal a` 1,28) sont
pre´sente´s. Les sche´mas nume´riques et les conditions aux limites sont identiques a` ceux employe´s dans
le paragraphe 2.
Sur la figure 3 (a), 15 iso-surfaces des vitesses horizontales normalise´es par rapport a` la vitesse initiale
du fluide sont trace´es sous ParaView 5. Les lignes noires symbolisent les lignes de courant autour du
profil et mettent en e´vidence la zone de recirculation se de´veloppant sur l’extrados. La figure 3 (b)
est extraite du site de la NASA 6 et pre´sente les meˆmes re´sultats obtenus avec CFL3D. Comme nous
pouvons le constater, l’accord semble bon entre OpenFOAM et le code NASA sur la position de la zone
de recirculation ainsi que sur les vitesses.
5. de´veloppe´ par le Sandia National Laboratories (www.paraview.org).
6. www.turbmodels.larc.nasa.gov/naca4412sep val sst.html
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Figure 3 – Lignes de courant autour du profil NACA 4412 mettant en e´vidence la zone de recirculation,
15 iso-surfaces de la composante horizontale de la vitesse sont repre´sente´es avec (a) OpenFOAM et (b)
CFL3D. Le mode`le k − ω SST est utilise´ pour les deux simulations.
Le coefficient de pression sur le profil NACA 4412 est ensuite extrait. Les re´sultats des diffe´rentes si-
mulations sont trace´s sur la figure 4. Cette figure compare les re´sultats obtenus avec OpenFOAM a` ceux
de la NASA avec CFL3D, le mode`le analytique Xfoil [14], ainsi qu’aux donne´es expe´rimentales. Il est
e´galement repre´sente´ sur cette figure le profil NACA 4412 avec la position de la zone de recirculation
(rouge). Sont e´galement trace´es les droites normales au profil a` partir desquelles les valeurs des vitesses
sont extraites. Un calcul URANS est pre´sente´ pour le mode`le de turbulence k − ω SST. Il n’y a pas de
diffe´rence notable entre un calcul RANS et un calcul URANS, que cela soit au niveau de l’intrados ou de
l’extrados. Les valeurs nume´riques de la NASA, de Xfoil et d’OpenFOAM pre´sentent toutes un de´calage
au niveau du coefficient de pression entre x/c e´gal a` 0,9 et 1 par rapport aux donne´es expe´rimentales. Au-
cune explication ne permet de justifier ce de´calage. Les re´sultats obtenus avec OpenFOAM approchent
mieux les donne´es expe´rimentales au niveau de l’intrados par rapport a` Xfoil et CFL3D. Ne´anmoins,
un e´cart de 10 % subsiste sur l’extrados. L’e´cart entre les mode`les Spalart-Allmaras et k − ω SST est
faible (infe´rieur a` 5 %). Cependant, k − ω SST pre´dit la bonne valeur du coefficient de pression sur
l’extrados au point d’arreˆt en x/c e´gal a` 0 (cf zoom sur la figure 4) contrairement aux donne´es CFL3D
qui la surestiment de 11 %.
Figure 4 – Trace´s des coefficients de pression obtenus par simulations nume´riques sous OpenFOAM,
CFL3D, expe´rimentalement et par me´thode analytique. Sont e´galement repre´sente´s le profil NACA
(e´paisseur multiplie´e par 5 afin de faciliter la lisibilite´), la zone de recirculation ainsi que les diffe´rentes
droites d’extraction des profils de vitesse. Un zoom du minimum du CP est par ailleurs encadre´.
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Figure 5 – Trace´s de (y − y0)/c en fonction de (a) u/U0 et (b) v/U0, selon les diffe´rentes droites
d’extraction, obtenus par simulations nume´riques sous OpenFOAM, CFL3D et expe´rimentalement pour
diffe´rents mode`les de turbulence.
Les valeurs des profils des vitesses sont extraites selon 6 droites normales au profil. Elles sont indique´es
sur la figure 4. Les profils des vitesses, respectivement horizontaux et verticaux, sont repre´sente´s sur les
figures 5 (a) et 5 (b) et sont compare´s aux donne´es existantes. Notons qu’avec OpenFOAM, plus x/c se
rapproche de la zone de recirculation, plus l’e´cart entre les re´sultats nume´riques et expe´rimentaux est
important quel que soit le mode`le de turbulence utilise´. De manie`re ge´ne´rale, Spalart-Allmaras donne
des re´sultats qui ne permettent pas de retrouver l’ordre de grandeur des donne´es expe´rimentales (non
pre´sente´ ici) a` l’image des re´sultats sous CFL3D. En x/c e´gal a` 0,6753, le mode`le k− ω SST approche
mieux les re´sultats expe´rimentaux que CFL3D. Ce meˆme mode`le donne des re´sultats avec le meˆme
e´cart que CFL3D par rapport aux donne´es expe´rimentales pour x/c e´gal a` 0,7863 avec (y− y0)/c com-
pris entre 0,01 et 0,03. Au-dela` de cette valeur, les re´sultats de CFL3D approchent mieux les donne´es
expe´rimentales. Pour x/c e´gal a` 0,9528, l’e´cart entre k−ω SST et l’expe´rimental est de 50 % au maxi-
mum et 30 % au minimum. Cela atteste que, suffisamment loin de la zone de recirculation, les re´sultats
obtenus sous OpenFOAM sont tre`s proches de ceux expe´rimentaux avec un e´cart de l’ordre du pourcent.
Cependant, proche de cette zone, l’e´cart est plus important. Sur la figure 5 (b), qui pre´sente le trace´ des
vitesses verticales le long des droites d’extraction, il apparaıˆt que les re´sultats d’OpenFOAM avec le
mode`le k−ω SST sont e´loigne´s de ceux expe´rimentaux notamment en x/c e´gal a` 0,6753 et 0,7863. En
revanche, proche de la zone de recirculation, les re´sultats obtenus pour (y − y0)/c compris entre 0,055
et 0,10 approchent mieux les re´sultats expe´rimentaux que ceux de CFL3D.
Au niveau des coefficients ae´rodynamiques, les mode`les Spalart-Allmaras et k − ω SST approchent les
valeurs nume´riques de la NASA avec des e´carts infe´rieurs a` 10 % pour les maillages posse´dant un y+
infe´rieur a` 2. Pour la traıˆne´e, un e´cart minimum de 3,5 % est obtenu tandis que pour la portance il est
de 1,2 %. Ces re´sultats confirment la validite´ de ces mode`les de turbulence pour mode´liser le champ de
pression sur l’aile.
Le solveur OpenFOAM permet d’approcher les re´sultats expe´rimentaux avec un e´cart important pour
x/c proche de la zone de recirculation. Les valeurs de la composante de la vitesse horizontale se rap-
prochent de celles obtenues expe´rimentalement. Pour la composante de vitesse verticale, l’e´cart est tre`s
important. L’utilisation d’une me´thode de mode´lisation non statistique des e´quations de Navier-Stokes
telle que la simulation des grandes e´chelles pourrait permettre d’affiner la comparaison aux donne´es
expe´rimentales.
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4 Cas n°3 : e´tude de l’angle d’incidence sur l’e´coulement ge´ne´re´
par un profil syme´trique
L’e´tude se focalise sur le coefficient de pression CP ainsi que les coefficients ae´rodynamiques CD et
CL d’un profil NACA 0012 soumis a` diffe´rents angles d’incidence α. Dans ce cas, la capacite´ d’Open-
FOAM a` simuler des phe´nome`nes de de´collement de couche limite et ainsi pre´voir la valeur de l’angle de
de´crochage de la portance est e´tudie´e. Les re´sultats expe´rimentaux de ce cas de validation sont extraits
des travaux de Abbott et al. [1] et de Ladson [10]. Dans cette partie, deux mode`les de turbulence sont
compare´s aux re´sultats expe´rimentaux des auteurs cite´s pre´ce´demment et nume´riques de la NASA. Ces
mode`les sont Spalart-Allmaras et k − ω SST pour les meˆmes raisons que le cas pre´ce´dent. Les simula-
tions sont re´alise´es avec un nombre de Mach de 0,15, un nombre de Reynolds de 6 millions (calcule´ par
rapport a` la longueur de la corde c) et une tempe´rature de 300 K. L’ensemble des maillages de la NASA
sont teste´s mais seuls les re´sultats obtenus avec le maillage le plus fin, dont le y+ est e´gal a` 1,09, sont
pre´sente´s. Comme pour les cas pre´ce´dents, des conditions de Riemann sont applique´es aux bords du
domaine de calcul. Les e´quations RANS de la me´canique des fluides sont re´solues au moyen des meˆmes
sche´mas nume´riques (algorithme SIMPLE) que pre´ce´demment.
L’une des principales difficulte´s rencontre´es ici consiste a` correctement mode´liser, a` partir d’e´coulements
2D, des phe´nome`nes qui sont essentiellement 3D pour des angles d’incidence e´leve´s 7. De plus, un
proble`me provient des maillages mis a` disposition par la NASA au niveau du sillage qui rendent les
calculs a` incidence nulle difficiles a` faire converger.
Figure 6 – Trace´s des coefficients de portance (a) et de traıˆne´e (b) en fonction de l’angle d’incidence
sous OpenFOAM pour diffe´rents mode`les de turbulence et expe´rimentalement.
La figure 6 (a) pre´sente les trace´s des coefficients de portance en fonction de l’angle d’incidence pour
les deux mode`les de turbulence et les donne´es expe´rimentales. Cette figure illustre la bonne capacite´
du solveur a` pre´dire les valeurs du coefficient de portance pour des angles d’incidence compris entre 0
et 17°. L’e´cart entre les donne´es expe´rimentales (McCroskey et Ladson) et le mode`le Spalart-Allmaras
augmente pour des angles supe´rieurs a` 10° contrairement a` k − ω SST. Au-dela`, des calculs de type
RANS permettent d’observer la chute de la portance sous re´serve d’utiliser le maillage le plus grossier
propose´ par la NASA. Le mode`le k − ω SST surestime de 6,7 % la valeur de la portance tandis que
Spalart-Allmaras la sous-estime d’environ 25 %. Sur la figure 6 (b) sont trace´es les diffe´rentes valeurs
du coefficient de traıˆne´e en fonction de l’angle d’incidence.
7. www.tubmodels.larc.nasa.gov/naca0012 val.html
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Ici le mode`le Spalart-Allmaras semble donner de meilleurs re´sultats. Le mode`le a` deux e´quations k −
ω SST surestime les valeurs du coefficient de traıˆne´e pour des angles d’incidences supe´rieurs a` 6°.
Ce re´sultat peut paraıˆtre surprenant e´tant donne´ que ce mode`le utilise un traitement a` la paroi cense´
ame´liorer la pre´diction des coefficients ae´rodynamiques. Pour un angle d’incidence de 18°, les mode`les
k − ω SST et Spalart-Allmaras sous-estiment la valeur de la traıˆne´e respectivement de 18 % et d’envi-
ron 1 %.
Les coefficients de pression sont ensuite compare´s sur la figure 7 pour diffe´rents mode`les de turbulence
aux re´sultats expe´rimentaux de Gregory et al. [5]. Seuls les re´sultats expe´rimentaux de l’extrados sont
pre´sente´s ici. Le solveur OpenFOAM approche les donne´es expe´rimentales avec un e´cart faible. La
diffe´rence entre les deux mode`les de turbulence est de l’ordre du pourcent. Au niveau du point d’arreˆt,
Spalart-Allmaras approche les re´sultats avec un e´cart de 5 % tandis que pour k − ω SST celui-ci est de
10 %. Ces re´sultats sont en ade´quation avec ceux obtenus pour le NACA 4412.
Figure 7 – Trace´s des coefficients de pression obtenus par simulations nume´riques sous OpenFOAM et
expe´rimentalement pour diffe´rents mode`les de turbulence a` un angle d’incidence de 15°.
Les calculs pre´sente´s montrent la capacite´ d’OpenFOAM a` correctement pre´dire les valeurs des coeffi-
cients ae´rodynamiques a` des angles infe´rieurs a` 17°. Au-dela`, la valeur du de´crochage de la portance est
observe´e mais ne´cessitera d’eˆtre confirme´e au moyen de calculs URANS couˆteux en temps de restitution
sur le maillage le plus fin.
5 Cas n°4 : NACA 0012 en subsonique et transsonique
5.1 Validation des me´thodes d’inte´gration compressibles sur un
cas 1D
Afin d’identifier les sche´mas nume´riques permettant d’inte´grer les e´quations de Navier-Stokes com-
pressibles, une e´tude est re´alise´e sur le cas 1D du tube a` choc de Sod [20]. Celui-ci consiste a` re´soudre
le proble`me de Riemann avec des e´tats diffe´rents a` gauche et a` droite du domaine. L’air est conside´re´
comme un gaz parfait (γ e´gal a` 1,4). Une surpression dans le domaine fait apparaıˆtre des ondes de
rare´faction, des discontinuite´s de contact et des ondes de choc.
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Sur la figure 8 sont trace´es les pressions normalise´es par rapport a` la pression initiale en fonction de
l’abscisse au temps t e´gal a` 0,2 s pour deux me´thodes d’inte´gration. Seuls les re´sultats optimaux sont
pre´sente´s sur cette figure. Pour la me´thode d’inte´gration URANS sonicFoam (bleu) [6], les meilleurs
re´sultats sont obtenus avec des sche´mas d’inte´gration du terme temporel et des flux a` l’ordre 2. En ef-
fet, les re´sultats obtenus avec un sche´ma d’inte´gration du terme temporel de type Euler (ordre 1) sont
plus e´loigne´s que ceux obtenus avec un sche´ma du type backward Euler. Pour la me´thode d’inte´gration
URANS rhoCentralFoam (vert), des sche´mas d’inte´gration du terme temporel et de la divergence res-
pectivement a` l’ordre 1 et 2 permettent d’approcher la solution exacte (rouge) avec un e´cart faible. Les
sche´mas de type limiteur de flux van Leer et van Albada (re´sultats non pre´sente´s sur la figure) sures-
timent la position du choc contrairement aux sche´mas Minmod [4]. Avec sonicFoam, le choc droit en x
e´gal a` 0,85 est mieux capture´ qu’avec rhoCentralFoam.
Figure 8 – Trace´s de la pression normalise´e par rapport a` la pression initiale en fonction de l’abscisse du
domaine avec les me´thodes d’inte´gration rhoCentralFoam, sonicFoam et la solution exacte a` t = 0, 2s.
Un zoom du deuxie`me choc est encadre´.
Le tube a` choc de Sod permet de valider les deux me´thodes d’inte´gration rhoCentralFoam et sonicFoam.
En effet, les re´sultats obtenus approchent avec un e´cart faible la solution exacte. Ne´anmoins, rhoCen-
tralFoam donne des re´sultats avec un temps de restitution infe´rieur de 34 % par rapport a` sonicFoam.
5.2 Ecoulements subsoniques et transsoniques sur un profil NACA
0012
Deux types d’e´coulements compressibles sont analyse´s ici. Un premier a` nombre de Mach 0,3 (incidence
de 4,04°, Reynolds e´gal a` 1,86 million) permet de valider OpenFOAM sur des e´coulements subsoniques
et de comparer diffe´rents algorithmes compressibles et incompressibles. Un second cas a` Mach 0,829
(incidence de 0,05°, Reynolds e´gal a` 4,08 millions) se focalise sur l’e´tude d’un e´coulement transsonique
et l’interaction entre le choc et la couche limite. Les mode`les de turbulence Spalart-Allmaras et k−ω SST
sont utilise´s pour cette validation. Cette premie`re comparaison permet d’e´tudier les e´ventuels effets de
compressibilite´. Toutes les simulations dans cette partie sont effectue´es a` une tempe´rature de 300 K et
a` une pression de 101325 Pa.
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Les re´sultats obtenus a` Mach 0,3 avec les algorithmes rhoCentralFoam et sonicFoam sont compare´s a`
ceux obtenus avec simpleFoam ainsi qu’aux donne´es expe´rimentales provenant de l’AGARD 138 [2].
Sur la figure 9 sont pre´sente´s les coefficients de pression obtenus nume´riquement et expe´rimentalement.
Les re´sultats avec l’algorithme simpleFoam sont obtenus avec l’un des maillages de la NASA dont le
y+ est e´gal a` 0,87. Avec rhoCentralFoam et sonicFoam, un maillage avec un y+ e´gal a` 2 est employe´.
En effet, il est ne´cessaire d’augmenter la taille de la premie`re maille afin d’optimiser le temps de res-
titution. La me´thode simpleFoam (vert) surestime le coefficient de pression sur l’intrados et sur l’ex-
trados. La me´thode rhoCentralFoam sous-estime le coefficient de pression sur l’intrados mais donne de
bons re´sultats pour l’extrados. Pour ces deux me´thodes, les re´sultats obtenus avec Spalart-Allmaras (non
pre´sente´s sur la figure 9) et k − ω SST sont identiques. Pour sonicFoam, le minimum du CP est mieux
approche´ avec Spalart-Allmaras. Au niveau du bord de fuite (entre x/c e´gal a` 0,85 et 1), l’e´cart avec les
donne´es expe´rimentales est plus important que sur le reste du profil. Les diffe´rences entre rhoCentral-
Foam, sonicFoam et simpleFoam laissent imaginer l’existence de phe´nome`nes de compressibilite´ a` un
nombre de Mach e´gal a` 0,3. Or ces phe´nome`nes sont cense´s se de´velopper a` des vitesses supe´rieures [11].
Les e´carts observe´s peuvent en conse´quence s’expliquer par les choix nume´riques ou les maillages uti-
lise´s.
Figure 9 – Trace´s des coefficients de pression a` Mach 0,3 obtenus sous OpenFOAM avec plusieurs
solveurs et expe´rimentalement.
Sur la figure 10 (a), les re´sultats d’un calcul URANS a` Mach 0,829 (algorithme rhoCentralFoam, mode`le
de turbulence k − ω SST) sont pre´sente´s. Le maillage optimal utilise´ (y+ e´gal a` 2) posse`de 20 000
quadrangles au total et 300 points discre´tisent le profil. Le trace´ du nombre de Mach autour du profil
est repre´sente´ sur cette figure par 15 iso-surfaces. De plus, les deux lignes violettes de´limitent les zones
subsoniques de celles supersoniques et mettent en e´vidence l’existence de chocs de compresssion. Cette
re´partition de la vitesse est caracte´ristique d’un e´coulement transsonique et valide qualitativement la
CFD [18]. La figure 10 (b) pre´sente les trace´s du coefficient de pression avec rhoCentralFoam pour
diffe´rentes valeurs de y+ comprises entre 2 et 31. Deux mode`les de turbulence (Spalart-Allmaras et k−
ω SST) sont compare´s. Les re´sultats montrent que pour toutes les valeurs de y+ utilise´es, la convergence
sur le choc est obtenue pour x/c compris entre 0 et 0,5.
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L’accord est aussi observe´ sur la position du retour a` la pression atmosphe´rique (CP e´gal a` 0). La conver-
gence en maillage est ainsi obtenue, meˆme si des oscillations apparaissent pour un y+ e´gal a` 31. Les
deux mode`les de turbulence, pour un y+ e´gal a` 2, donnent des re´sultats identiques au niveau du coeffi-
cient de pression. La comparaison entre les donne´es expe´rimentales et les calculs CFD met en e´vidence
le bon accord sur la zone de monte´e en pression du choc (x/c compris entre 0 et 0,4) ainsi que pour celle
situe´e derrie`re le choc (x/c compris entre 0,7 et 1). L’accord sur la zone de de´tente semble moins bon ;
celle expe´rimentale est davantage e´tale´e par rapport a` celle nume´rique. De plus, la de´tente s’effectue
en x/c e´gal a` 0,5 expe´rimentalement alors que nume´riquement elle apparaıˆt en x/c e´gal a` 0,6. Cette
figure permet aussi d’analyser les phe´nome`nes lie´s a` la turbulence sur le maillage le plus fin. Ainsi, les
courbes cyan (e´coulement laminaire), rouge et bleue (e´coulements turbulents) pre´sentent des diffe´rences
au niveau du retour a` la pression atmosphe´rique et montrent que les effets de viscosite´s derrie`re le choc
permettent de mieux approcher les donne´es expe´rimentales. En effet, il apparaıˆt que pour un e´coulement
turbulent, la position du de´but de la de´tente est mieux retranscrite. Par ailleurs, la turbulence modifie le
comportement du fluide dans la couche limite en mettant davantage en e´vidence l’apparition du point
de se´paration.
Figure 10 – A gauche (figure (a)), trace´ du nombre de Mach autour d’un profil NACA 0012. Les lignes
violettes de´limitent les zones ou` l’e´coulement est localement supersonique. A droite (figure (b)), trace´s
des coefficients de pression a` Mach 0,829 obtenus sous OpenFOAM avec le solveur rhoCentralFoam et
pour diffe´rents y+ et expe´rimentalement. Un zoom du choc est encadre´.
Ce cas permet de ve´rifier la capacite´ d’OpenFOAM a` mode´liser des e´coulements compressibles. Cette
validation est faite sur l’analyse du coefficient de pression CP . Pour approfondir cette analyse, il se-
rait ne´cessaire de valider les valeurs des coefficients ae´rodynamiques CL et CD par comparaison a` des
donne´es expe´rimentales.
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6 Conclusion et ouverture
Dans le cadre de ce travail, quatre types d’e´coulements repre´sentatifs de ceux engendre´s par la ro-
tation d’une he´lice d’he´licopte`re sont simule´s. Ils mettent en e´vidence la capacite´ d’OpenFOAM a`
mode´liser des sillages turbulents, des zones de recirculation ainsi que des e´coulements transsoniques.
Deux mode`les de turbulence sont valide´s par rapport aux donne´es expe´rimentales. De manie`re ge´ne´rale,
OpenFOAM permet de retrouver les valeurs des coefficients ae´rodynamiques pour des e´coulements
basse vitesse sous re´serve d’utiliser des maillages suffisamment raffine´s aux parois. Le troisie`me cas
illustre la difficulte´ d’OpenFOAM a` simuler le phe´nome`ne de de´crochage de couche limite et ne´cessite
davantage d’investigations telles que des simulations de type URANS. Une autre perspective a` ce travail
sera d’e´tudier les effets de la simulation des grandes e´chelles sur la physique de la zone de recirculation
du second cas et ainsi y mode´liser plus finement le profil des vitesses. Cette e´tude permet de valider l’uti-
lisation d’OpenFOAM dans le cadre du de´veloppement de la transmission de puissance d’un appareil
he´liporte´. Par la suite, l’optimisation ae´rodynamique de cette transmission de puissance est investigue´e et
ne´cessitera de recourir a` des algorithmes d’optimisation via le couplage entre la plateforme DAKOTA 8
et le solveur OpenFOAM. Cette partie est traite´e dans le cadre du Projet de Fin d’Etude (PFE) et les
re´sultats dans le rapport inge´nieur de fin de stage [19].
8. Design Analysis Kit for Optimization and Terascale Applications
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